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バイオエタノール・ロケットエンジンシステム検討と課題 
 
○ 中田 大将 （航空宇宙機システム研究センター 特任助教） 
東野 和幸 （航空宇宙機システム研究センター 教授）   
 
 
１． 概要 
 室蘭工業大学航空宇宙機システム研究センターでは，バイオエタノールを燃料とする再使用型ロケット
の基礎研究を進めている．将来の再使用型往還機においてどのような形態が現実的であるか，サイクル
計算を含むシステム検討を行った． 
 
２．仕様 
 仕様としては，JAXA 調布において提案されている２段式垂直離陸・水平着陸型往還機を想定する
[1,2]．表１に代表的な要求仕様を示す．ブースター段では表記のスペックのエンジンを５機クラスターとし
て用いる． 
 
表１ 二段式往還機の要求仕様 
 ブースター オービター 
推力, kN 2453-2780 236
比推力, s 315 320
出口直径, m 2.2 1.8
再使用回数 200 200
 
これらの仕様を満たすような燃焼室圧力，O/F などを決定する．また，得られた仕様における技術的課題
等についてこれまでの基礎研究の成果から提言を行う． 
 
３．システム解析 
 エタノールでは等量比付近の O/F を用いない限り，所定の水準の性能を発揮しない．また，膨張比は
ブースター段で約 30，オービター段では約 50 以上なければ比推力要求を満たさない．出口径に制限が
あるため，膨張比を大きく取るとスロート径が小さくなって推力要求を満たさない．このため，比推力要求
と推力要求の双方を同時に満たすように膨張比を決定する必要がある．図１で示すピンクの帯の領域が
推力要求を満たす範囲であり，かつ灰色の縦線よりも右側が比推力要求を満たす範囲である．このような
プロセスを経て，燃焼室圧 11 MPa，膨張比30程度が適切な作動点として選定した．オービターについて
も同様に燃焼室圧 5 MPa，膨張比 100 程度を選定した．諸元について表２に示す．再生冷却によりノズ
ル壁面温度が 850 K を超えないような（最も厳しいのはスロート部である）設計が可能であるかどうかも注
目される．エタノールでは 550 K 付近で密度等の物性が大きく変化するため，500 K 程度以上まで昇温さ
せることはサーマルスパイク等を引き起こす危険性があり望ましくない．このため，現時点では有効な昇
温幅はせいぜい 2０0 度程度（300-500 K）であると考えられている．比熱についても水素より小さいことか
ら，エタノールで担保できる吸熱量は決して大きくない． 
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図１ Pc と膨張比が推力に及ぼす影響（ブースター） 
 
表２ 燃焼室定格一覧 
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本解析では Baltz の式および Dittus-Boelter 式により燃焼室側および冷却管側の熱伝達係数を推定する
と共に，Swamee-Jean 式によって管摩擦係数を求め圧損を計算した．過去の検討例[3]では冷却性能を
主に解析されていたが，本検討では圧損と冷却性能のトレードオフについて言及している．長方形断面
のアスペクト比を様々にふった結果，h/b =3.0 程度において両者がバランスする妥当な作動点が存在す
ることが確認された．この際のスロート温度は 850 K 程度となり，圧損は 3 MPa 弱となる．また，疲労による
寿命予測推定では 400 回程度の繰り返し使用が可能であることが示唆された． 
 
 
図２ GG サイクル検討例（サイクル図） 
 
図２のような GG サイクルを想定し，ブリード比がどの程度になるかについて簡易計算を行った．各配管・
バルブでの圧損を固定値とし，NPSH の観点からタンク圧を燃料・酸化剤とも 0.3MPa とした．タービン効
率・ポンプ効率はいずれも 0.7 とした．一連のイタレーションを行うと，燃料側タービン圧力比が 5 程度の
時にブリード比 0.023 程度でシステム成立することがわかる．この場合のエンジン諸元は表３のようになり，
システム比推力は Isp 効率 0.97 を仮定してもなお要求仕様を満たしている． 
 このような解析を GG サイクルの他，エキスパンダー，エキスパンダーブリード，二段燃焼サイクルのそれ
ぞれに対しても行い，いずれもシステムが成立する点が存在することを確認した．特に言及すべき点とし
て，ブースター段のエキスパンダーサイクルは成立せず，エキスパンダーブリードサイクルについてはぎり
ぎり成立することである．この場合，15 kg のエタノール（全体の 5.2％に相当）をブリード流量として用い，
200 K の昇温幅でシステム成立する．今後タービン効率やポンプ効率の低下等によりシステム成立性が
厳しい場合には，燃焼室圧力を上げることで対応できる． 
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表３ GG サイクルの場合の諸元 
 
 
４．技術的課題 
 これまでの実験研究により定常燃焼特性・冷却特性としては特筆される問題はない．インジェクターに
ついては衝突型で対応可能である．今後の課題としておよび起動・カットオフシーケンスの確立，ターボ
ポンプにおける軸受冷却・潤滑特性の把握・検証,Ｏリングに対する腐食問題の解決等があげられる． 
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